PENYARINGAN DATA UJI TERBAN G DENGAN TEKNIK
“PARAMETER IDENTIFICATION”

Said D. Jenie 1)

RINGKASAN

Dalam tulisan singkat ini akan diberikan suatu contoh pemakaian teknik parameter identification

untuk memperoleh besaran-besaran aerodinamis pesawat udara dari hasil uji terbang. Oleh karena belum

. tersedianya data uji terbang yang sebenarnya, maka dalam conioh yang akan dibahas, data u]z terbang diganti

dengan data yang dihasilkan dari persatuan non linear pesawat udara. Parameter yang akan diidentifikasikan

adalah koefisien-koefisien yang biasa dipergunakan dalam persamaan gerak linear suatu pesawat udara.

Tanpa mengurangi arti yang penting dari proses pengidentifikasian parameter terbang, metoda yang dibahas
d;‘ sini dapat dipakai langsung pada proses pengolahan data uji terbang yang sebenarnya.

1. PENDAHULUAN.

Salah satu tugas flight dinamist dalam suatu
program uji terbang adalah mendapatkan besaran-
besaran gaya maupun momen pesawat udara dari
data-data yang direkord selama, proses pengujian.
‘Besaran-besaran tersebut dapat diperoleh dengan

. bermacam-macam cara, tergantung dari beberapa
faktor seperti jumlah dan jenis alat-alat pengindera-
an yang dipakai, manuver pesawat udara yang
dipilih dan metoda pengolahan data yang diambil.

Cara yang paling lazim ditempuh adalah cara

stasionair atau steady state. Metoda ini juga sering
disebut metoda manuver statis. Dalam hal ini,
pertama-tama pesawat udara distabilkan pada suatu
kondisi terbang tertentu dengan kecepatan konstan.
Kemudian suatu gangguan dimasukkan misalnya
- dengan menggunakan defleksi elevator. Dengan
adanya gangguan ini pesawat udara akan me-
nyimpang dari kondisi stabilnya. Perubahan-per-
ubahan parameter-parameter terbang akibat pe-
nyimpangan ini kemudian diukur. Cara ini merupa-
kan standard yang telah dibakukan oleh beberapa
badan sertifikasi pesawat udara di dunia seperti
FAA, BCAR, dsb.

Cara Ini mempunyai beberapa keuntungan, antara
lain :

(1) Pengukuran data dengan manuver statis
atau stationer tidak membahayakan
pesawat udara dan penerbangnya di-
tinjau dari segi keselamatan dan ke-
amanan,

(2) Instrumentasi
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yang berupa alat-alat .
penginderaan dapat dibuat sesederhana '
mungkin namun demikian sebanyak -

murigkin mengingat manuver yang di-
laksanakan tidak berbahaya.

{3} Dari segi pengolahan data, model
matematika yang digunakan -sangat
sederhana. Manuver stasioner akan

menghasilkan persamaan gerak seimbang
yang berupa persamaan aljabar, se-
hingga solusinya akan lebih mudah.

Metoda stasioner ini telah dipakai dalam
proses uji terbang sejak tahun tiga puluhan hingga
saat ini. Namun demikian perkembangan ilmu
pengetahuan dan teknologi menuntut suatu per-
ubahan-perubahan baru yang lebih Sophisticated”
dari cara statis ini,

Kemajuan yang dicapai dalam teknologi material
dan komputer menyebabkan pesawat-pesawat udara
modern masa kini dibuat lebih fleksible, kuat dan
ringan dengan kemampuan manuver dan kelincahan
yang sangat tinggi (1,2). Dua hal tersebut terakhir
ini dapat dicapai dengan membuat pesawat secara
statis tidak stabil atau sedikit tak stabil.

Munculnya pesawat-pesawat udara modern seperti
ini membuat uji terbang dengan cara stasioner
sukar untuk dilaksanakan. Hal ini dapat dijelaskan
sbb. :

(1) Pada pesawat udara dengan manuver:
dan kelincahan (agility) tinggi kondisi
terbang steady atau stasioner sangat
sulit untuk didapat atau dijaga. Hal ini
terutama terjadi
sawat udara pembom- tempur modern,

. ~-lihat gb. 1. Pelaksanaan pengujian

“-terbang secara stasioner akan bamyak
Hlenyita perhatian dan  wakiu dari
penerbang uji pesawat tersebut. Dengan
demikian untuk pesawat-pesawat udara
sejenis ini pengujian terbang lebih baik
dilaksanakan secara non stasioner atap
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Gb. 1. F-18 Hornet, pesawat buru tempur yang
berkemampuan manuver sangat tinggi
(contoh). '

manuver dinamis. Manuver yang demi-
kian ini tentu saja lebih berbahaya
dibandingkan dengan manuver staiis.
Namun demikian adalah suatu keharus-
an pula bahwa pesawat-pesawat udara
semacam ini diuji kelincahannya ber-
manuver,

{2) Untuk menjaga agar pesawa.t seringan
mungkin dan pula mengingat manuver-

manuver berbahaya yang akan dilak-

sanakan, maka hanya sejumlah kecil

alat penginderaan dapat dipasang pada

pesawat, Dengan demikian dituntut
adanya suatu peralatan khusus yang
mempunyai kemampuan untuk dapat
me “rekonstruksikan™ sebanyak mung-

kin variabel-variabel atau parameter-

parameter terbang dari hasil peng-
inderaan yang sedikit ini. Peralatan ini
dapat ditempatkan pada pesawat (on
board) maupun pada stasion pengamat
dibawah (on ground).

(3) Pelaksanaan pengujian terbang yang
non stasioner dan tuntutin akan adanya
instrumentasi yang mampu untuk me-
rekonstruksikan parameter-parameter
terbang menyebabkan timbulnya model
matematis yang cukup sulit, dan besar
untuk ~dapat melakukan pengolahan
data secara teliti. Persamaan kese-
imbangan yang digunakan pada cara
uji terbang stasioner tidak dapat dipakai
lagi; dan diganti dengan persamaan
diferensial order. tinggi yang secara

lengkap melukiskan gerakan “pesawat
udara di ruangan dimensi tiga.
Ketiga alasan di atas menimbulkan suatu revelusi
baru dalam teknik penyaringan (ekstraksi) data
uji terbang untuk mendapatkan parameter-para-
meter aerodinamis pesawat udara.

Teknik yang masih selalu menjadi pembahasan
hangat -di kalangan flight dinamist adalah suatu
metoda matematis yvang disebut “Parameter Identi-
fication”™ (PI). Metoda ini mulai dikembangkan
pada akhir tahun 50 an (3,6) dan selaras dengan’
berkembangnya mikroelekironik dan komputer,
teknik PI makin berkembang dan implementasinya
pada on board komputer makin mungkin untuk
dilaksanakan.

2. TEKNIK PARAMETER IDENTIFICATION
{P1). '
Teknik PI ada bermacam-macam dan telah
banyak dibahas dalam technical papers (3,6).
Metoda yang akan dipakai sebagal contoh dalam

tulisan ini adalah metoda yang dikembangkan oleh
- AJ.Ross (6).

Dua cara dari metoda Ross akan dibahas vyaitu :

(1) Metoda kesalahan persamaan (Equation
Error Method)

(2) Metoda kesalahan output (Output Error
Method).

Kedua metoda ini telah dipakai dan dibahas secara’
detail oleh A.J. Ross (6). Dalam risalah ini akan
dijelaskan secara singkat cara penggunaan metoda
~ini tanpa disertai bukti. Pembaca yang tertarik pada
penjelasan detail dapat melihat pada referensi (6).

. 2.1. Metoda kesalahan persamaan gerak.

Metoda ini disebut metoda kesalahan pet-
samaan gerak dengan alasan sebagai berikut. Dalam
cara ini, semua data hasil pengukuran uji terbang
disubstitusikan kedalam state variabel yang ber-
kaitan pada suatu persamaan gerak linear. Dengan
memasukkan harga-harga hasil uji terbang ini,
menyebabkan terjadinya -perbedaan antara ruas
kiri dan kanan dari persamaan linear tersebut.
Perbedaan ini kita sebut kesalahan persamaan gerak,
Proses selanjutnya dalam metoda ini adalah mem-
buat jumlah kwadrat dari kesalahan ini pada suatu
kurun wakiu tertentu minimal terhadap parameter
yang akan dicari. "

Langkah perumusan metoda kesalahan per-
samaan gerak dapat dijelaskan seperti - berikut.
Misalnya sufitu persamaan gerak pesawat udara
dinyatakan oleh, '

‘ﬁ=xuu+xw_w-fxqq+x58 (1)

Misalnya bahwa “tersedia alat-alat penginderaan




yang berkemampuan menera besaran-besaran fisis u,
w, q, 8 dan U dalam interfal waktu tertentu,
Dengan mengambil harga dari besaran-besaran
fisis ini pada waktu teértentu t; yaitu u, wi, gj,
6; dan u;, dan memasukkan harga-harga ini ke
persamaan (1), maka kesalahan persamaan dapat
dirumuskan sbhb, : '
€i=xuui+xwwi+xqqi+x66i—ﬁi (2)
yang merupakan perbedaan harga ruas kiri dan
kanan persamaan (1) pada saat t;.
Selanjutnya didefinisikan kuadrat kesalahan per-
samaan gerak dalam suatu mterval waktu tertentu
sbb. :

7 =322
=1
' )
N .
ifl [xuui+x.wwi+xqqi+x56i_ﬁi]2

Kesalahan kuadratis J- ini dapat diminimumkan
terhadap parameter x;, X, ‘dan xg dengan
membuat turunan- turunan teﬁladap- parameter-
parameter ini nol.

aJ=-aJ= BJ‘.=-8J (4)
axu axw axq g6

Dengan memasukkan persamaan (3} ke (4), akan
didapat sistim persamaan aljabar linear simultan
dengan X ¥y X X5 sebagai bilangan anu.

Persamaan tersebut dapat ditulis sbb :

A% =b
dimana
*u N (s)
Z uu
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X = Xw i
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d >
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i
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N
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i
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dan matrix A

2
Zuy Zwiy gy X 6_‘ u;
Zuw: Zw?: Zqgw ZZ&w
i i i i Vi i%
As ! (b)
2
Zug Zwg 2gq Z8;q;
2
Zuys; Zwiﬁi Zg;d; 2§

- Persamaan di atas dapat segera dipecahkan untuk

memperoleh vektor parameter x. .
x=A"lb

Pengukuran dapat dilaksanakan sedemikian rupa
sehingga adanya matrix invers A © dapat dijamin.
Gambar 2 memperlihatkan diagram alir darl proses
identifikasi ini,

U3i ferbang

-

Inpuc u
PILGT Pesawat

Udara

&

Parametar
Identification

‘ (‘I‘_‘>['ﬂ -tay} |0
[=1 ={rgy)

Gb. 2. Diagram alir PI dengan ‘metoda kesalahan
persamaan gerak.

B

Dari diagram terlihat jelas bahwa dibutuhkan
sejumlah besar sensor/transducer uniuk dapat meng-
indera setigp besaran fisis yang dipakal dalam analisa.
Dalam contoh perumusan di atas untuk mendapat-
kan empat parameters Xy» Xy X dan Xg dibutuh-

- kan paling sedikit lima buah instrument pengindera-

an untuk dapat mencatat variabel-variabel terbang
u(t), w(t), (1), §(t) dan 1{t).
Dalam hal ini dapat disimpulkan bahwa metoda ini
yang meskipun kelihatannya sederhana mempunyal
beberapa kerigian, antara lain :

(1) Digunakannya sejumlah besar alat peng-

inderaan, akan menyebabkan timbulnya
; -sumber kesalahan baru yang muncul
dari kekeliruan-kekeliruan 'mstrument,'.
yang cukup berarti. Kesalahan peralat- .
an ini dapat menurunkan kualitas dari
data yang akan diolah dengan demikian
reliabilitas dari parameter yang dﬂlasﬂ
kan juga akan terpengaruh.




(2) Tidak setiap besaran fisis yang dikehen-

daki dapat secara langsung diukur oleh.

suatu alat penginderaan. Dengan demi-
kian metoda ini yang langsung meng-
gunakan data uji terbang ke persamaan
gerak linear akan tidak dapat dilaksana-
kan berhubung adanya besaran fisis
yang secara langsung tidak dapat diukur.

J.A. Ross telah _'pula mengembangkan cara
baru untuk mengatasi kerugian-kerugian yang di-
timbulkan oleh metoda ini. Cara baru tersebut tidak
menggunakan hasil pengukuran untuk diimplemen-
tasikan pada persamaan gerak linear, melainkan
membandingkan satu atau beberapa hasil pengukur-
an dengan state variabel sejenis yang dihasilkan dari
output persamaan gerak linear. )

Kesalahan dari perbandingan output ini dibuat

sekecil mungkin melalui koreksi sensitifitas dan
hasilnya dipakai untuk memperbaiki parameter-
parameter yang akan diidentifikasikan.
Metoda baru ini, vang mempergunakan output
sebagai bahan perbandingan antara data uji terbang
dan hasil perhitungan disebut mefoda kesalahan
output. ’

2.2. Metoda kesalahan Qutput.

Metoda yang mempergunakan perbandingan
output uji terbang dan perhitungan teoritis ini mem-
punyai beberapa keuntungan antara lain :

(1) Alat pengindera (sensor | transducer)
yang digunakan cukup sedikit, ter-
gantung dari jenis output mana yang
akan dibandingkan,

{2) Kekelirvan-kekeliruan yang ditimbulkan
oleh instrumentasi diikut sertakan pada
perhitungan koreksi sensitifitas. Dengan
demikian reliabilitas hasil perhitungan
dapat dijaga.

(3) Koreksi yang kontinyu dapat menjamin
konvergensi dari proses identifikasi.

Proses identifikasi dari metoda ini dilukiskan pada
gambar 3,

Dari diagram alir Gb. 3, proses penggunaan Pl
dengan metoda kesalahan output dapat dijelaskan
seperti berikut. '
Misal persamaan gerak longitudinal pesawat terbang
dinyatakan secara linear sbb. :

u = XU+ ox oz+xqq+x568

d=zuu+zaa+zqq+za5e, (&)

Kaly
|
=

= m u-+-maoc-l~mqq+1-;185e

U2l TERBRNG

y_ [PESAWAT ] geRax AT
PILOT UDARA  Tpremar | PENGINGERS

PERBAIKAN PARAMETEA

Gbh. 3 Metoda kesalahan output.

Atau dengan bentuk vektor dan matrix pers.
dapat ditulis,

v

¥=A%X+Bu (%)
~ dimana T
X = (n,04q) (@)
u = Se o _ (10)
_xu Xy XXg
A= |z oz zg |, ()
Lmu my MWy
X5
B = 25“ | {c)
mg

Dalam istilah yang lazim digunakan pada teknik
pengendalian, vektor X disebut vektor *Sgute
varigble”, miatrix A disebut “State Matrix”, vektor
u disebut vektor “control” atau sering pula disebut
“input™ vektor dan matrix B disebut “Actuator
Matrix”.

Misalnya, _Ee;erbatasan dalam pengadaan alat peng-

~ inderaan (ée,nsom) menyebabkan hanya dua state

variable yang secara langsung dapat diukur; yaitu
kecepdtan u dan rate of pitch q. Dengan demikian
- output dari persamaan gerak adalah,

y=cx+Du+ € . {11y
Mesin Vol I No. 1




dimana :
¥ = (u qF,disebut vektor output

C = —1 0 0}, disebut “matrix sensor”
. 9 01 R

"D = 0, matrix pengaruvh input terhadap

output.
e = —euil sektor kesalahan  zero Off set

yang dztxmbuikan oleh kesalahan-
esalahan instrumentasi.

Di dalam pengujian terbang input u yang dihasilkan
oleh pilot maupun output Z yang dihasilkan oleh
gerakan pesawat tetbang, dicatat untuk suvatu
interval waktu tertentu. Data-data diperoleh ditele-
metrikanr ke  ground statsion untuk langsung
diproses atau disimpan di dalam magnetic tape
untuk dianalisa setelah selesai pengujian.
Hasil pencatatan input u dipakai pada persamaan
gerak (9) dan persamaan output (11} berturut-
turut untuk menghasilkan state variabel X dan out-
put variabel ¥.
Langkah berikutnya adalah membandingkan output
hasil uji terbang Z dan output hasil perhitungan y.
Dari perbedaan kedua output ini, dihitung kwadrat-
fiya untuk suatu interval waktu tertentu
Dengan demikian, K
kesalahan output E = y; — 2 (12)

- 1= 1.2, N
adalah jumlah data yang diambil.
.dan jumlah kuadrat kesalahan adalah,

N T
I =k§1 gk — 7l "W by, — 7l (13)

Matrix W adalah “Weighting matrix” atau matrix
yang memberikan informasi mengenai beratnya
satu variabel output terhadap yang lain, Yang
dimaksud dengan berat” disini adalah “derajat
dominansi antara satu variabel dengan lainnya mana
yang lebih berpengaruh dan mana yang tidak.
Matrix W ini ditentukan berdasarkan pengalaman-
pengalaman yang didapat sebelumnya.

Proses selanjutnya adalah mencoba untuk membuat
-kuadrat kesalahan output J minimum. Hal ini dapat
dilaksanakan apabila laju perubahan & ¥ terhadap
parameter-parameter adalah nol. Dari pers. (13),

terlihat ‘bahwa parameter yang mempengaruhi besar-

nya J muncul dari variabel Yk -
Proses meminimuemkan J dilaksanakan secara kuasi

linear dengan algoritma koreksi diferensial dari

Newton Rhapson.

Algoritma ini dapat d.l]elaskan di bawah ini.

Secara kuasi linear, fungsi kuadrat kesalahan J dapat
dinyatakan dalam bentuk uraian sbb. :

I =T +ay
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A

=T+ () oy e (87)?
by
(14)
Dalam hal ini :
T adalah J dengan harpa parameter yang

dipakai dalam perhitungan.

&) : adalah koreksi diferensial yang diguna- -
kan untuk memperbaiki agar harga J
menjadi minimal.

- J : adalah harga kuadrat kesalahan output
yang telah diperbaiki.

v : vektor parameter yang terdapat pada
output y.

Ay : vektor yang berisi perubahan dari harga-
* harga parameter yang mempengaruhi J.

Dalam kasus pada risalah ini,

Y= ‘[7]} = (Xua.xw:rxq:xa :mu :mwa
mq:ma)
&Y = {A'Y] } = (Axu' ’Ax'w ,qu 1Ax§ ’Am

Amy, , Amg ,Ama)T (15)
Untuk mendapatkan &J secarﬁ explisit, maka pers.

(15), dimasukkan dalam pers. (14), dan output hasil
perhitungan y) diuraikan dalam bentuk koreksi

diferensial sbb. :

Yk = Ve * Ay.k 16

~

- =%, + Hoy

matrix H disebut matrix sensitifitas dan dlnyatakan |
oleh,

3 yl - _'LI u u Uxa—|

37 1o o o o
1o o o o
qmu qma qmq qma :
- am

dengan demikian akan diperoleh :
J+4) = z {z-y- H&y]TW [z-y-Hoy] (18)
dimana harus tercapai,

= (12870 (19)

Dengan"‘men;ésukkan ruas kanan pers. (18) ke pers.
(19) maka perubahan parameter untuk tzap langkah
iterasi agar J minimum adalah,

= (sl wEY s HT W{z-y} (20)




Matrix [EHT. W H], disebut “Fisher Information”
matrix,

Dengan harga ini parameter yang terdapat pada
persamaan gerakan dapat diperbarui; dengan demiki-
an maka, ‘

e Ay @1
dan matrix state A dapat pula diperbarui,
A TA(r+ay) @)

Proses ini kemudian diulang lagi, dengan meng-

hitung X, ¥ kemudian 2y; sampai konvergensi ter-
capai, yaitu bila, '
« lay ] <e (23)

: E suatu bilangan kecil yang telah ditentu-
_kan sebelumnya.

Masalah yang masih harus ditentukan, adalah bagai-
mana menghitung matrix sensitifitas : H.

Dalam hal ini, variabel sensitifitas 9 y / 8 v dapat'

dicari melalui,
He (24)
{oy}
3y 9% '
oo ¢ IO (25)

dimana C.'adalah matrix sensor dan diberikan oleh

pers. (11).

Sebagai contoh misalnya. akan dicari sensitifitas
koefisien X, terhadap ‘kecepatan u, untuk ini
diambil langkah berikut,

u= xuufxaa'+xqq+x55 (26)

-Sensitifitas X,, terhadap u dinyatakan dengan simbol

Uy, = du/dxu. Dengan demikian pers. (26) menjadi,

0, = x,u, + x a + x
Xy u Uxy, o Xy

q qxu + u
@n.

Persamaan di atas dapat dipecahkan bila @, dan

'qx "telah diketahui. Untuk ini sensitifitas xu tet-

hadap o dan q juga harus diikut sertakan secara
simultan dengan pers. (27). Dengan demikian di-
dapat persamaan sensitifitas simultan,

o, b o|x. x. ox u 100 u

Xy u "o g Xy _

&, |=lz, z =z a, [+|000 w

Xy u “a “q X4 _

qxu_ m, my my q"u 000 ¢
o ST (28)

Persamaan ini sejenis dengan pers. (9) din dapat
dipecahkan segera untuk mendapatkan (LI

u o
Clxu- _
Variabel-variabel sensitifitas yang lain dapat dicarij
dengan jalan yang sama. _

Dengan diketahuinya semua variabel sensitifitas

vang diperlukan, maka melalui pers. (28) dan (17)
matrix sensitifitas H dapat diperoleh.

- Secara umum, dapat diturunkan bahwa persamaan

diferensial untuk matrix sensitifitas diberikan -

seperti berikut,

(%] = AT [X]+1F 1{x](9)

dimana, . i -
Lol ox. x
| el a1 ¥
[XE] =%, 1 %, | %2, - (30)
- 9x3 Lxmu; *m,, :xmq
ESEEK] |
Wo-liTay e
9x9 @;Q'{A ,
_— N I -I
ftoojo101001
0001000,000
000:000.000
__.._...._.__’______4___'__
000/000;000]| -
[ =|100,010i001] @2
9x9 000t000'00 0f
IS S
000,000'000]|
0001000,000
100,010!001
dan, ‘ .
x 1 g 9 -
o= Frxog (33)
ox3 - g g x :

dimana, X state vektor; diberikan oleh pers. (10a)
A state matriks, diberikan oleh pers. (10b)
Subskrip pada vektor X menunjukkan di-
ferensiasi terhadap subskrip tersebut.

Cdam, .Y
. 0
d=|0o o o (34)
0o o o}
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A= 0 (35)

o

Berdasarkan pemakaian-pemakaian pada uiji
terbang metoda ini, menunjukkan-konvergensi yang
cukup cepat. Dengan demikian sangat menguntung-
kan untuk dapat dipakai pada suatu program peng-

ujian sertifikasi suatu prototype pesawat terbang -

terutama ditinjau dari segi waktu. Dari algoritma

" yang telah dijelaskan di atas terlihat jelas bahwa :

(1) Dengan ‘memakai instrument yang cu- a

kup peka untuk mengindera gerakan-
gerakan terpadu rotasi dan translasi,

seperti misalnya giroskop atau alat
inersial lain, dan dengan mengambil".

manuver terbang dengan lintasan kurvi-

linear, maka besarnya dimensi matrix

sensitifitas dapat diperkecil, dengan
demikian  biaya komputasi dapat

ditekan serendah mungkin dan waktu .

perhitungan secepat mungkin.

(2) Pemakajan instrument yang peka seperti
ini, juga dapat mengurangi jumlah alat

penginderaan yang harus dipasang pada

pesawat udara. Dengan demikian biaya
pengadaan peralatan dapat diperendah.

(3) Untuk pesawat-pesawat udara yang ber-
kemampuan manuver tinggi, dimana
kondisi stasioner sulit untok dicapai;

_ cara pengujian terbang dengap lintasan-
lintasan kurvilinear sangat menguntung
bagi penerbang ujinya. ‘

- Dalam _pasa] berikut ini akan diberikan contoh
penggunaan kedua metoda PI untuk suatu kasus
penentuan speed stability coeficient pada penerbang-

an horizontal yang dipercepat. Dengan demikian
persamaan gerak mempunyai dimensi satu. )
Maksud dari contoh sederhana pada risalah ini,
adalah terutama memberikan informasi selangkah
demi selangkah mengenai penggunaan metoda
kesalahan persamaan dan output pada parameter
identification serta untung ruginya dan kedua
metoda tersebut.

Seperti telah dijefaskan sebelumnya, dalam contoh
ini data uji terbang diganti daia yang diambil dari
hasil pemecahan persamaan "gerak non linear.
Dengan demikian proses PI yang dibahas disini me-
rupakan proses yang deterministik. Meskipun demi-
kian jalan yang -sama dapat langsung dipakai pada

proses PI dengan data uji terbang yang sebenarnya )

yang biasanya tidak deterrmmstlk
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3. CONTOH : PENENTUAN KOEFISIEN STA-
BILITAS KECEPATAN.

Suatu. pesawat. udara terbang dipercepat
dengan lintasan horisontal. Kecepatan awal pesawat‘
di bawah kecepatan stasioner untuk terbang datar
pada daerah penerbangan normal ("Normal Flight
Region™)

Persamaan gerak pesawat dapat dinyatakan dengan

o dv

dengan Vo) = V, < VS
Dimana V kecépétan pesawat udara
vV, kecepatan awal :
V. : kecepatan stasioner dimana power
. available = power required
m massa pesawat udara
P kerapatan udara
£ : luas bidang sayap
Cy : koefisien thrust
Cp : koefisien drag

Persamaan di atas dapat ditulis dalam bentuk, yang’
lebih sederhana seperti, ‘

v _- F(V) N
i e 0 ® o,
~ dengan F(V) = Cp - Cp (b)

4

Untuk suatu daerah dekat kecepatan stasioner
dapat diumpamakan bahwa F(v) berbanding linear
dengan kecepatan, .

F(v) = (1- ) : (C-B)

5

Kemudian dengan mendefinisikan kuantitas-kuanti-
tas tak berdimensi,

V/Vs , kecepatan non dimensi
t} (2m/p’.;‘ V §)» waktu non dimensi
(€4
Dengan menggunakan pers, (C-3) dan (C-—4) pada
(C-2) persamaan gerakan pesawat dapat dinyatakan
oleh, du

u
T

w1

(c_-Sj. ‘

I (1-u) u
‘u o) = u
uS\ =1

Persamaan gerak di atas, é.da_iah persamaan diferen-

. sial non linear order ‘satu, yang secara langsung

dapat dipecahkan dengan cara.perceraian variabel.
Solusi persamaan gerak (C-5)adalah :




l—uo) U, = U
1-u ugu

=T

(C-6)

Gambar 4 melukiskan solusi ini, u( 7 } sebagai
fungsi 7. ; untuk uy < 1. Selanjutnya akan diumpa-
makan bahwa hasil dari persamaan non linear di atas
sama dengan hasil uji terbang. Dapat dijelaskan
disini bahwa biasanya hasil dari persamaan non
Iinear akan lebih dekat dengan hasil pengujian dari
pada hasil yang didapat dari persamaan yang di-
linearkan. :

Persamaan yang dilineatkan terhadap ug 1 dari
pers. (C-1) dapat dinyatakan sepertl berikut,
Didefinir suatu ga.ngguan kecepatan w dan kondisi
stasioner ug = 1

i

w(r)=1+wir) (C—7)

Dengan memasukkan pers. (C-7) ke pers. (C-5),
secara wmum persamaan yang dilinearkan menjadi,
_dw

Linearisasi langsung dari pers. (C-5) akan meng-

hasilkan Cxu = -1. Namun demikian disini dianggap
hanya hasil dari persamaan non linear (C-5) yang
diketahui dan diberikan sebagai hasil uji terbang,
Selain dari itu perlu ditekankan disini bahwa lineari-
sasi langsung dengan C, = -l belum tentu meng-

hasilkan solusi yang cukup dekat dengan solusi yang
dihasilkan dari persamaan non linear.
Dengan demikian Cxu dianggap sebagal parameter

yang belum diketahui dan akan diidentifikasi
melalui proses Pl untuk menghasilkan solusi linear
terbaik, yaitu solusi dengan kekeliruan terhadap
hasil uji terbang seminimal mungkin.

3.1 Identifikasi Cxu melalui kesalahan persamaan.

Misal dari pengujian. terbang (hasil dari pers.

mnon linear) didapat hasil data-data kecepatan dan

= Cw ' (C-8) - percepatan,
dr Xy .
© - o u{7;) dan u(r;) ©-9)
o) = _
v i= 1,2,3......... :
dimana C,  : Koefisien stabilitas kecepatan 7, adalah waktu pencatatan, N jumlah data.
1. , . i : ’
yang besarnya belum diketahui, :
1.0 -
u (7) C. =- 0,805
Xu
= -1 ;linearized Eq. ——
- =
=
0.9 L .
Solution of non linear
' Equation,
CXU == 0 77 dU
= ( 1l-u ) u®
metoda kesalahan output 4t
uo=0.86 linearized C_ = -0.76
u .
{4 points)
¢

1.0

Gb. 4 - Respon waktu dari hasil uji terbang dan Output persamaan gerak
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-

Maka kecapatan w; terhadap keadaan stasioner
diperoleh melalui pers. (C-7).

wi= -l +u (7))
dan wi= u{r;) i= 123 ... (C-10)
Dengan memasukkan (C-10) ke persamaan (C-8)

dan mendiferensialkan kesalahan J terhadap C

Xy
(lihat pasal 3.1) akan diperoleh,
N |
Yo
““ % . €10
X (wy)?
‘i=1
Hasil dari Cxu diberikan pada tabel 1.
TABEL 1
CKu dari Metoda kesalahan
persamaan
BANYAKNYA DATA . Cy
. - u
4 _ - 07623
- 0.7788
10 - - 0.79078
13 - 0.799108
16 - 080459

" Dari hasil vang ditunjukkan pada tabel 1, terlihat

jelas bahwa, dengan bertambahnya jumlah data yang
dicatat; harga C, akan membesar dan mendekati

harga linearnya Cx = -1. Gambar 4 memper]jhat-
: u :

kan bahwa dengan naiknya harga C,. solusi linear
’ u

- ‘makin jauh dati data hasil uji terbang. Hal ini dapat
dijelaskan karena makin besar jumlah data makin .

lama waktu yang ‘diperlukan untuk pengujian
sehingga perumpamaan linear, gangguan kecil, tidak
dapat dibenarkan lagi.

3.2, Identifikasi C

X, melalui metoda kesalahan
ouiput. 4

Algoritma untuk metoda ini telah diberikan
pada pasal 3.2. Untuk kasus satu dimensi ini maka
persamaan sensitifitasnya adalah,

_chu = Cx_u chu + w (C-12)
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Dengan w,

(0) = 0, maka solusi persamaan di atas .
adalah, *u :

we, (1) = _Eecxu-('f‘f)wr(q')dr (C-13)

Dalam hal ini w ( 7 ) adalah solusi dari persamaan
linear (C-8), yaitu,

: Cy 7 _
w(r)= wee (c-14)
Dengan demikian - sensitifitas Cxu pada w dapat.
diperoleh :
R ey T : .
H= w, (7) = wy7e"u (C-15)
Xy . _

Matrix ‘informasi Fisher, M, segera dapat dihitung

(catatan : disini faktor berat w chambﬂ sama dengan

satu)

w=Y g
= LT E w

(C-16)

Koreksi optimal untuk CXu dapat dinyatakan

dengan,

AC, =M z H; (w - wl) (C-17)
uo =l
dimana W wi =y
samaan non hnear) .
Maka harga C, yang diperbarui adalah,
ua

— 1, data dari hasil uji terbang (per-

.

= C + AC (C-18) .

. X : X

xubaru' Mama ' u
Dalam contoh ini, sebagai harga awal untuk C
;' _ u
diambil CXu =

dari proses identifikasi ini.

TABEL 2
Identifikasi C, dengan metoda
-1 .
Kesalahan Qutput
ITERASI = By Cxu
0 AL 0.23560
1 - 0.764396. | - 001233
2 Y| - 077673 - 0.00003
3 - 0.77676 sangat kecil
* hafga 7 buah data point yang diginakan
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-1. Tabel 2 memperlihatkan hasil - .



Dari tabel 2 terlihat bahwa konvergensi dicapai
secara cepat sekali, yaitu hanya dengan 3 kali iterasi.
Disini juga diperlihatkan bahwa harga Cxu yang

optimal adalah - 0 77676 jadi bukan - 1 seperti

yang didapat langsung dari persamaan yang dilinear- .

kan. Keuntungan lain adalah jumlah data point yang

_ tidak harus terlampau banyak. Dalam conioh ini

hanya diambil 7 data point dan hasilnya sudah
cukup baik.

4, ~ KESIMPULAN.

Dua buah metoda - parameter identification
telah diberikan. Dasar-dasar pemikiran, teknik
penggunaan serta untung rugi dari kedua metoda
telah dijelaskan secara detail melalui model mate-
matika. Suatu contoh apalitis satu dimensi, yaitu
penentuan koefisien stabilitas kecepatan diberikan
untuk mendemonstrasﬂcan kegunaan dari metoda

Pl ini.

Dari kedua‘contoh-yang diberikan pada pasal
4 terlihat jelas bahwa PI merupakan cara yang

- gangat menguntungkan untuk dipakai dalam data
analisis suatu program uji terbang. Selain peng-.

gunaan sensor yang sedikit; proses: PI membuat
pelaksanaan uji terbang tidak tergantung pada lintas
terbang yang stasioner, yang kadangkala sulit dilak-
sanakan -untuk pesawat udara dengan kemampuan

. manuver tinggi.
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